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維強化熱硬化性樹脂（carbon fiber reinforced thermoset：CFRTS）製造時の消費エ


































Fig. 1.1: Comparison of manufacturing and recycling energy per weight between steel 
and CFRP parts1） 
 
 







痕が小さく発見が難しい．ここで MIL 規格（現在では SAE R-424 CMH-17 Vol.3
に置換されている）25)によれば，連邦航空局（Federal Aviation Administration：FAA）
は目視可能な打痕の深さの下限として 0.25 mm から 2.5 mm と提言している．こ














る炭素繊維強化熱硬化性樹脂（carbon fiber reinforced thermoset：CFRTS）におい
ては，マトリクスの樹脂のじん性の低さのためにこれらの損傷が生じやすい．



































る粒子強化 28)（Fig. 1.2），CFRP のマトリクスそのものをじん性の高い熱可塑性
樹脂にする方法がある．また，厚さ方向に繊維を配向させることで層間のじん
性を高める手法もあり，基材を部分的に針で刺すことで厚さ方向に繊維を配向




















GE      (1) 
ここで，bは 0°層の板厚， d は 90°層の板厚の半分の長さ， t は 90°層の繊維に
並行な面内の破面の表面エネルギー， lE は単層の 0°方向の弾性率， tE は単層の


















このような背景から，特に CFRTS においてはマイクロカプセル 63-65)や中空ガ

















































































Fig. 1.8: Approaches to self-healing include (a) capsule-based, (b) vascular, and (c) 
intrinsic methods. Each approach differs according to the method by which healing 
functionality is integrated into the bulk material. (a) In capsule-based self-healing 
materials, the healing agent is stored in capsules until they are ruptured by damage or 
dissolved. (b) For vascular materials, the healing agent is stored in hollow channels or 
fibers until damage ruptures the vasculature and releases the healing agent. (c) Intrinsic 
materials contain a latent functionality that triggers self-healing of damage via thermally 
reversible reactions, hydrogen bonding, ionomeric arrangements, or molecular diffusion 
and entanglement. Shades of red and blue are used in this figure and throughout the 

























Fig. 1.9: Rupture and release of the microencapsulated healing agent. 
a, Stress state in the vicinity of a planar crack as it approaches a spherical inclusion 
embedded in a linearly elastic matrix and subjected to a remote tensile loading 
perpendicular to the fracture plane. The left and right figures correspond to an inclusion 
three times stiffer (E* = Esphere/Ematrix = 3) and three times more compliant (E* = 
1/3) than the surrounding matrix, respectively. The Poisson's ratios of the sphere and 
matrix are equal (0.30). b, A time sequence of video images shows the rupture of a 
microcapsule and the release of the healing agent. A red dye was added for visualization. 
The elapsed time from the left to right image is 1/15 s. Scale bar, 0.25 mm. c, A 
scanning electron microscope image shows the fracture plane of a self-healing material 






















Fig.1.10: Damage distribution within laminate; (b) damage infiltration with healing 
resin + fluorescent dye; (c) delaminations deviating from interface;and (d) propagating 













1.3 熱可塑性樹脂と CFRP への適用 
 




違いは両者の分子構造に起因する．樹脂を合成する際，1 分子中に 2 個以上の官
能基があれば鎖状の高分子からなるポリマー（熱可塑性樹脂）が得られるのに
















維熱可塑性樹脂（carbon fiber reinforced thermoplastics：CFRTP）積層板にもちい
られる熱可塑性樹脂は，一般に熱硬化性樹脂よりもじん性が高い 71)ため，CFRTP
は CFRTS と比較し CAI 強度が高い傾向にある（Fig. 1.11）72)ものの，依然とし
て圧縮強度の低下は免れない問題である． 




























































Fig. 1.11: Compression strength vs. incident impact energy: F924C (CFRTS) was made 
of toughened epoxy with Torayca T800H (12K) carbon fibers and APC-2 (CFRTP) was 
made of PEEK with AS-4 carbon fibers (J.C. Prichard：The role of impact damage in 


























Fig. 1.12: Correlation of the fractal model with experimental data on the processing of 




















































1.4 CFRP の薄層化 
 

















1. 切り欠きのない場合の引張強度 94,95,97) 
2. 有孔引張強度 94,95,99) 
3. 有孔圧縮強度 99) 



























































Fig. 1.17: Ultrasonic images of impacted specimens: (a) standard laminate and (b) 











   
 
 
Fig. 1.18: Ultrasonic images of impacted specimens: (a) standard laminate and (b) 
thin-ply laminate101). Their impact test was performed in reference to the Kimpara’s 
















関する知見は CFRTS から得られたものであり，薄層化された CFRTP 積層板の
力学的特性に関する研究は過去に無い．よって，より効果的に損傷を修復する
ためには，まず薄層化 CFRP 積層板の破壊形態とその発生，進展メカニズムを
明らかにするとともに，どのような修復すれば薄層化 CFRTP 積層板の CAI 強度
の向上が見込めるのかを明らかにする必要がある． 




した．3 章では，CFRTP に薄層化を適用し，2 章と同様に詳細な観察に基づいた




































Fig. 1.19: Schematic image of repairing internal impact damage due to matrix failure in 
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の形態の変化，およびそれが CAI 強度に与える影響は不明瞭であった． 
したがって，本章では，1）薄層化 CFRTS 積層板内の衝撃損傷の発生，進展
メカニズムの解明，および 2）衝撃損傷メカニズムに対する層厚の減少の影響を















の厚さは 0.038 mm である．積層構成は擬似等方とし，通常厚の積層板（以降，
Thick-ply）では[45/0/-45/90]3S（24 層），薄層化した積層板（以降，Thin-ply）で
は[45/0/-45/90]12S（96 層）とした．すべての積層板はオートクレーブをもちいて
成形した．両者の板厚は約 3.6 mm，繊維体積含有率は 57%であった．Fig. 2.1 に，
Thick-ply および Thin-ply の断面の写真を示す． 
後述する衝撃損傷の形態の観察と CAI 試験とをおこなうために，試験片寸法






















 試験片に対する衝撃試験は，JIS K 7089 の小型試験法 4)に準拠しておこなった．
Fig. 2.2 に，衝撃試験にもちいた試験装置を示す．また，落錘子の質量と形状，
および衝撃試験の模式図を，Fig. 2.2 に示す．試験片を直径 30 mm の円孔を有す
るステンレス製の治具に固定し，その中央に直径 16 mm の球形の圧子を持つ
0.998 kg のステンレス製の落錘子を自由落下させることで衝撃を与えた．ここで，





を幅方向に 1 mm 間隔で切り，研磨した断面に対して破面観察をおこなった．観
察にはブルーレーザー顕微鏡（レーザーテック㈱，VL2000D（180 倍～3600 倍））




































2.2.3 CAI 試験 
 
本研究では，Kimpara ら 5)の提案した治具をもちいて CAI 試験をおこなった．
Fig. 2.4 に，彼らの提案した治具を示す．長さ 50 mm，幅 50 mm の溝に試験片を




は，ゲージ間隔を 40 mm とした．試験には油圧式サーボ試験機（株式会社島津
製作所製 EHF-EB100[kN]-20L）を使用し，試験中の荷重を測定した．ここで，
試験速度は 1 mm/min とした．また，試験中のひずみを測定するために，ひずみ
ゲージを表裏に 2 枚ずつ貼りつけた．  
 
 


























 Fig. 2.6 に超音波探傷結果から得られた層間はく離の投影面積の平均値とその



















































Fig 2.6: Delamination area in Thick-ply and Thin-ply. 
 
 
2.3.2 CAI 試験 
 
 Fig. 2.7 に，CAI 試験後の試験片を示す．Thick-ply，Thin-ply ともに打痕周囲
での局所座屈による破壊が生じていた．Fig. 2.8 に，積層板の CAI 強度の比較を
示す．Thin-ply試験片のCAI強度はThick-ply試験片のそれよりも 23%高かった．
Fig. 2.9 に，CAI 試験中の応力-ひずみ線図を示す．この図から，すべての線で最
終破壊時のみで応力が減少していることから，最終破壊が起きるまでは
Thick-ply，Thin-ply ともにゲージ間での全体座屈を呈さなかったことがわかる． 
 CAI 強度と，超音波探傷から得られた層間はく離の投影面積との関係を，Fig. 
2.10 に示す．Thin-ply の層間はく離の投影面積は Thick-ply のそれよりも大きい
にも関わらず，明らかに前者の CAI 強度のほうが後者よりも高い．Yokozeki2)
らの報告では薄層化によって 8%の CAI 強度向上が達成されている．彼らの研究




は通常厚 0.15 mm，薄層 0.04 mm であるのに対し，Yokozeki らの場合，通常厚は
約 0.13 mm，薄層は 0.07 mm）が異なるため単純な比較はできないが，薄層化す
ると CAI 強度が向上するという傾向は過去の研究結果とも一致する 1,2)．  
ところで，Sihn1)らや Yokozeki ら 2)は，内部損傷の投影面積が同程度であると
報告している．一方本実験では，Fig. 2.6 に示したように，Thin-ply のほうが投
影面積は大きいにも関わらず CAI 強度が Thick-ply よりも高い．これは Fig. 2.5
に示すように，Thin-ply では層間はく離が板厚方向中央に集中しているのに対し，
Thick-ply ではある特定の層にのみ分布していることに起因すると考えられる．
すなわち，層間はく離で分離した各層の板厚は Thin-ply のほうが Thick-ply より
も厚くなる．よって，損傷部の局所的な座屈が発生する荷重が向上したため，
Thin-ply 試験片の CAI 強度が Thick-ply のそれを上回ったと考えられる．また，
Kawabe ら 10)は，薄層化した擬似等方性 CFRP 積層板におけるこのような高い圧























































































































Fig. 2.9: Stress-strain curves in compression-after-impact (CAI) tests. (a) Thick-ply (b) 
Thin-ply. 
 
Compressive strain [10-6] 






















































 Fig. 2.13 に，内部損傷の 3 次元的な分布の模式図を示す．これらの模式図は幅
方向に 1 mm の間隔で断面観察をおこなうことで作成された．これらの図から，















































































Fig. 2.13: Three-dimensional illustrations of distribution of inside damages. (a) 













挙動の厳密な観察をおこなった．Fig. 2.1412)に，層厚 0.04，0.08，0.16 mm の 90°
層内の層内樹脂割れを示す．0.04 mm の層厚では，層内樹脂割れの急激な進展は
引張ひずみが 1.5%を超えるまで観察されなかった．一方，他の 2 つの層厚をも
つ積層板では，1.0%の引張ひずみで急激なき裂進展が見られた．また，急激な
き裂進展が発生するクライテリオンを調べるために，Fig. 2.1512)に示すような仮
想き裂閉口積分法（virtual crack closure method：VCCM）をもちいた有限要素モ
デルを使用してき裂先端のエネルギー解放率を求めた．Fig. 2.1612)は，彼らが求
めた層厚 0.04，0.08，0.16 mm のそれぞれの場合における，ひずみ，き裂長さ，
およびき裂先端のエネルギー解放率の関係である．0.08，0.16 mm の層厚では 40 
J/mm2 を超えたときに急激なき裂進展が始まる．しかしながら，層厚 0.04 mm の
場合ではエネルギー解放率が 40 J/mm2 を上回らない．したがって，エネルギー




した．また，彼らは Fig. 2.17 に示すように，3 次元の有限要素モデルをもちいて

















って Thin-ply 積層板と Thick-ply の積層板との層厚の違いによる破壊形態の差が
現れ，2.3.2 で述べたような薄層化による CAI 強度向上の要因となったと考えら
れる．しかし一方で，Fig. 2.13 に示したように Thick-ply 積層板内の個々の層間
はく離の長さは，Thin-ply の層間はく離よりも短い．すなわち，本研究での




















































































Fig. 2.16: Relationship between strain, crack length and energy release rate at crack 
tip12). (Contour lines show energy release rate calculated.) (a) n=1, 90 layer thickness 





















2.4 結 言 
 


















5. Takeuchi ら 12)の過去の研究結果に基づくと，急激なき裂進展を起こさない特
定の層厚は 0.04 mm 以下であると考えられる．このため，Thin-ply 積層板に
おいては板厚方向中央に少数の層内樹脂割れが見られ，層間はく離が大きく
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第 3 章 
 




3.1 緒 言 
 
2 章で示したように，層厚約 0.04 mm の薄層化擬似等方性 CFRTS 積層板をも
ちいた実験によって，薄層化 CFRP 積層板の衝撃損傷の形態の違いが，層厚の
違いに起因していることが明らかにされた．この結果と，1.2 節ならびに 1.3 節
で示したマトリクスのじん性の向上による層内樹脂割れ抑制の効果とを組み合
わせることで，すなわち CFRTP を薄層化することで CAI 強度の一層の向上が見
込まれる．しかし，薄層化 CFRTP はこれまでにない材料であり，衝撃損傷の形
態が明らかになっていないほか，CFRTP における薄層化が CAI 強度向上に有効
であるかも不明である．したがって，通常厚の CFRTP と薄層化 CFRTP 積層板















 試験片の材料として，熱可塑性樹脂であるポリアミド 6（Polyamide 6：PA6）
をマトリクスとする，開繊 PA6-CF 一方向セミプレグシート（㈱ミツヤ）をもち
いた．このセミプレグシートにもちいられている炭素繊維は TR50S（三菱レイ
ヨン㈱）である．マトリクスに PA6 を選んだ理由は，将来的に CF/EP 積層板と
の対照実験をおこなう際，積層板の損傷形態や CAI 強度に対して，じん性の違
いによる変化が現れるのを期待したためである．すなわち，PA6 はエポキシと
同程度の降伏強度でありながら，破壊じん性値 KICが約 4 倍である 3)ため，破壊
じん性値のみの影響を抽出しやすいと考えた．セミプレグシートの厚さおよび




本章では，単層の厚さが異なり，同じ板厚を持つ 2 種類の CF/PA6 直交積層板
を作製した．積層構成はそれぞれ [03/903]6S，[0/90]18S とした．すなわち，前者
では，3 枚のセミプレグシートを同じ方向に積層することにより，単層の厚さを




積層板の作製にはホットプレスをもちいた．成形圧力は，Thick の場合 1 MPa
とした．一方，Thin-ply の場合は 2 MPa とした．これは，Thin-ply を 1 MPa の圧
力で成形すると，積層板表面に含浸不良が見られたためである．セミプレグシ
ートを加圧した後，ホットプレスの温度を常温から 553 K まで昇温し，その状
態を 2 時間保持した．ここで，昇温に要した時間は 55 分である．最後に，Thick-ply






た時間に 1～2 分の誤差がある． 
試験片の切り出しにはダイヤモンドカッターをもちいた．その後，端面をサ
ンドペーパーで 400 番，800 番，1200 番の順で研磨し，細かな表面の傷とバリ
を除去した． 
作製した CAI 用試験片の寸法，単層の厚さ，および繊維体積含有率を，Table 3.1








る．調査結果の一例として，Thick-ply および Thin-ply の代表的な断面を，Fig. 3.1a
および Fig. 3.1b にそれぞれ示す．これらの検査の結果，Thick-ply，Thin-ply とも
にボイドは確認されなかったため，良好な試験片を作製できたと判断した． 
 
Table 3.1 Properties of Thick-ply and Thin-ply specimens for CAI test 
Length Width Thickness Ply thickness Fiver volume fraction
unit mm mm mm mm %
Thick-ply 130 40.1 2.89 0.12 55.5
Thin-ply 130 40.1 3.05 0.04 53.7
 
 
Fig. 3.1: Photography of cross-section of CF/PA6 laminates: photo a and b are 









エネルギー，b を試験片の幅，w を試験片の厚さとしたとき，E/bw の値が，小
型試験片と JIS K 7089 本体とで一致する場合，小型試験法と JIS 本体の CAI 強
度が経験的に一致する 4）．本実験の CF/PA6 直交積層板へこの経験則が適用でき
るかについては議論の余地があるが，ここでは衝撃エネルギー決定のための参
考としてこの経験則をもちいた．JIS K 7089 本体に規定される板厚あたりの衝撃
エネルギー，試験片幅，試験片厚さは，それぞれ 6.67 J/mm，100 mm，5 mm で
あり，本実験の Thick-ply の試験片の幅と厚さがそれぞれ 40.1 mm，2.89 mm で
あるから，小型試験法に対応する衝撃エネルギーは 1.55 J/mm となる．この結果








本章では 2 章と同様に，Kimpara ら 5)の提案した治具をもちいて CAI 試験をお
こなった．すなわち，長さ 50 mm，幅 50 mm の溝に試験片をはめ，上から厚さ
15 mm のステンレス製の板を被せ，これを 4 本のボルトで締め上げることによ
って試験片を拘束し，ゲージ間で試験片を破壊する．予備検討の結果，ゲージ
間の寸法は 30 mm とした．この検討の詳細は，付録 B に示す．試験には油圧式
サーボ試験機（株式会社島津製作所製 EHF-EB100[kN]-20L）を使用し，試験中
の荷重を測定した．ここで，試験速度は，JIS K7089 に準拠し 1 mm/min とした．
また，試験中の試験片の座屈挙動を測定するために，ひずみゲージを試験片の




Thick-ply と Thin-ply の健全材の圧縮試験もおこなった．試験片本数，試験条件





3.3.1 Thick-ply の内部損傷観察結果 
 
超音波探傷によって CAI 試験用試験片の衝撃試験後の内部損傷を観察した．
代表的な結果を，Fig. 3.2a および Fig. 3.2b に示す．ここで，図中の X，Y，Z 軸
は，それぞれ試験片の幅，長手，厚さ方向に対応する．Fig. 3.2a 内の点線は，
試験片の側辺を示している．また，Fig. 3.2b は Fig. 3.2a の A-A 断面である．Fig. 
3.2 に示す試験片の場合，内部損傷の長さは衝撃試験治具の円孔と同等（30 mm）
の長さを有し，Y 方向に長い楕円形を呈していた．また，Fig. 3.2b から，内部損
傷は板厚方向に多層に存在していることがわかった．その他の試験片に関して
も，この試験片のように，内部損傷の一部が円孔の縁に差し掛かるほど（打痕
中央から 15 mm 程度）の長さを持っており，板厚方向に多層に存在していた．
これら CAI 試験用試験片の内部損傷の投影面積の平均値は，386 mm2 であった． 
板厚方向に分布する内部損傷を直接的に観察するために，断面観察用試験片
の打痕中央を長手方向に切断し，断面観察をおこなった．代表的な結果を，Fig. 
3.3 に示す．この断面の場合，観察できた内部損傷は，13 本の層間はく離と 8 本
の層内樹脂割れからなり，多層にわたって分布している．層間はく離が多層に
存在する傾向は，超音波探傷で得られた結果と一致している．なお，他の試験




大図を，Fig. 3.4a および Fig. 3.4b に示す．これらの図から，内部損傷は，層内樹
脂割れ，繊維/樹脂界面はく離，および 0°層と 90°層の層間はく離に分類できる．
さらに，層内樹脂割れに注目すると，それらは層間はく離の打痕側の端部に多
















Fig. 3.2: Images of ultrasonic inspection showing typical internal impact damage of 





Fig. 3.3: Cross-section of Thick-ply specimen after impact: delamination and transverse 





Fig. 3.4: Enlargement of transverse crack and delamination traced by black lines at 
ellipse pointed by arrow in Fig. 3.3: photo b is enlargement of dashed box in photo a. 
Picture c and d represent schematic drawing of photo a and b, respectively. 
 
 
3.3.2 Thin-ply の内部損傷観察結果 
 
 超音波探傷によって，CAI 試験用試験片の衝撃試験後の内部損傷を観察した
代表的な結果を，Fig. 3.5a および Fig. 3.5b に示す．ここで，X，Y，Z 軸はそれ
ぞれ試験片の幅，長手，厚さ方向に対応する．Fig. 3.5a 内の点線は，試験片の側
辺を示した．また，Fig. 3.5b は，Fig. 3.5a の A-A 断面である．Fig. 3.5a から，Thin-ply
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の場合，内部損傷は Thick-ply と比較し非常に小さいことがわかる．また，Fig. 3.5b
から，内部損傷は板厚中央に存在していることがわかる．内部損傷の投影面積
の平均値は 2.6 mm2 であった． 
板厚方向に分布する内部損傷を直接的に観察するために，断面観察用試験片
の打痕中央を長手方向に切断し，断面観察をおこなった．代表的な結果を，Fig. 
3.6 に示す．本研究の観察結果からは，Thin-ply には Thick-ply のような層内樹脂
割れは観察されなかった．また，この断面で観察できた内部損傷は，長さ 2 mm






傾向は，2 章で述べた CFRTS 積層板と共通している． 
ここで，衝撃による内部損傷の発生メカニズムを考察するために，これらの
損傷をより詳細に観察した．Fig. 3.6 内の矢印 1 で指された箇所の拡大図を，Fig. 
3.7a および Fig. 3.7b に示す．Fig. 3.7a から，内部損傷は，繊維/樹脂界面はく離，
および板厚方向中央の 90°層と隣接する 0°層との層間はく離に分類できる．また，
Fig. 3.7a 内の破線部の拡大図である Fig. 3.7b から，90°層内での繊維/樹脂はく離
と，90°層と 0°層間の層間はく離が結合した，微小なクラックが観察された．一



















Fig. 3.5: Images of ultrasonic inspection showing typical internal impact damage of 





















Fig. 3.7: Enlargement of cracks near the delamination pointed by arrow 1 in Fig. 3.6: 
photo b is enlargement of dashed box in photo a. Picture c and d represent schematic 












Fig. 3.8: Enlargement of fiber/matrix debondings near the delamination pointed by 





Fig. 3.9 に，3.1 節および 3.2 節で示した断面観察の結果と，緒論で言及した研
究から想定される，Thick-ply と Thin-ply の内部損傷発生破壊メカニズムをまと
める．ここで，左側の列をThick-ply，右側の列をThin-plyとする．まず，Thick-ply，
Thin-ply ともに，下側の 0°層付近の 90°層で，繊維/樹脂はく離が発生する（Fig. 
















の有無で整理できると考えられる．2 章の薄層化 CFRTS では，単層の厚さが本
研究の Thin-ply と同等であるにもかかわらず，層内樹脂割れが発生している．










Fig. 3.9: Difference in mechanism of initiation and propagation of internal impact 
damage in Thick-ply and Thin-ply laminates 
  
65
3.3.4 CAI 強度と内部損傷の投影面積の関係 
 
Thick-ply および Thin-ply の健全材圧縮強度および CAI 強度を，Fig. 3.10 に示
す．Thin の健全材の圧縮強度は，Thick-ply と比較し 15%高かった．また，Thin-ply
の CAI 強度は，Thick-ply と比較し 24%高かった．これらの結果は，薄層化した
積層板のほうが健全材，CAI 強度が高いという点に関して，Kawabe ら 7)，Yokozeki
ら 1)，および 2 章でおこなった擬似等方性 CFRTS での結果と同様である．健全
材圧縮強度に関しては 2.3.2 で示したように，層厚を薄くしたことで 0°方向層内
の繊維がより直線的になる 7)ために，健全材の圧縮強度が上昇すると考えられる． 
ここで CAI 強度に関して議論する前に，Thick-ply および Thin-ply の，CAI 試
験の代表的な応力ひずみ線図を，Fig. 3.11 および Fig. 3.12 にそれぞれ示す．
Thick-ply の場合，5 本中 3 本は Fig. 3.11 に示すような顕著な座屈挙動が，破壊
直前に測定された（他の 2 本も破壊直前にわずかに座屈挙動を示した）．一方 Fig. 
3.12 に示すように，Thin-ply では Thick-ply のような座屈挙動は表れなかった．




阻害されていた可能性があり，Thick-ply の真の CAI 強度はより低くなる可能性
がある．しかし，本章の主な目的は，薄層 CFRTP の衝撃損傷の形態，およびそ
れが CAI 強度におよぼす影響を調査することであり，Thick-ply は参考として試
験している．この理由から，論旨に対する治具による Thick-ply の損傷進展の阻
害の影響は小さいと考える． 




減少する傾向にある 9)から，Thin-ply の CAI 強度が Thick-ply よりも優れていた
と考えられる．ところで，田中ら 9)の研究によれば，CFRTS において CAI 強度
を左右する因子として内部損傷のはく離長さ，層間破壊じん性値，試験片の弾





での Thick-ply と Thin-ply の CAI 強度の差には，これらの因子による影響は現れ
ていないと考える．CAI 試験における Thick-ply および Thin-ply の弾性率の平均
値は，それぞれ 62.8 GPa（標準偏差 1.32）および 59.9 GPa（標準偏差 0.837）で
あり，有意な差は認めらなかった．ここで，この弾性率はひずみが 0.001 および
0.003 のときの応力を基に算出した．また，Thick-ply は破壊直前に座屈を起こし
ているため，CAI 強度は座屈応力となる．つまり，Thin-ply の CAI 強度そのも
のには薄層化の効果が発現していたとしても，内部損傷の進展の前に座屈が生
じているならば， Thick-ply と Thin-ply の CAI 強度の差をより大きく決定づけて
いるのは内部損傷の長手方向長さ，すなわち投影面積であり，層間破壊じん性
値ではない．以上の議論から，本研究では，Thick-ply と Thin-ply の CAI 強度の
差は投影面積で整理できると考えた． 
Kimpara ら 4)の研究によれば，繊維破断がない場合，内部損傷の面積と CAI
強度の間には線形的な関係がある．ここで，Thick-ply と Thin-ply を含めた内部
損傷の投影面積との CAI 強度の関係を，Fig. 3.13 に示す．この図から内部損傷
の投影面積に比例して CAI 強度が減少することがわかる．本研究の結果は，田
中ら 16)および金原ら 13)の研究結果と同様の傾向，すなわち，CF/PA6 直交積層板
においても，衝撃による内部損傷の投影面積の大きさによって CAI 強度が減少
することを示している．ところで，Yokozeki ら 1)の CF/EP 積層板においては，


























































3.4 結 言 
 
本章では，層厚の異なる CFRTP 直交積層板を作製し，衝撃による内部損傷の
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PA6）であり，そのガラス転移点と融点はそれぞれ約 333 K および 483 K である．
強化材の炭素繊維は TR50S（三菱レイヨン㈱）である．また，セミプレグの厚
さおよび繊維体積含有率は,それぞれ 0.043 mm および 54%である． 
3 章と同様に，層厚約 0.04 mm の[0/90]18Sの積層板（薄層化した積層板：以降，
Thin-ply），および層厚約 0.12 mm の[03/903]6Sの積層板（通常厚の積層板：以降，
Thick-ply）を，ホットプレス成形にて作製した．ここで Thick-ply は，前述の開
繊セミプレグシートを 3 枚同じ方向に積層することで，Thin-ply に対し擬似的に
3 倍の層厚をもたせた積層板である．成形圧力は Thin-ply では 2 MPa，Thick-ply
では 1MPa とした．ホットプレスの温度を常温から 553 K まで昇温し，その状態
を 2 時間保持した．最後に，圧力を保持したまま 6 時間徐冷した．圧縮試験に
もちいるすべての試験片寸法は，長さ（0°方向），幅（90°方向），厚さをそれぞ





試験片に対する衝撃試験は，JIS K7089 の参考に記載されている小型試験法 3)
に準拠しておこなった．2 章および 3 章と同様に，試験片を 2 章で示した直径
30 mm の円孔を有するステンレス製の治具に固定し，その中央に直径 16mm の
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球形の圧子を持つ 0.998 kg のステンレス製の落錘子を自由落下させることで衝
撃を与えた．本実験では，内部損傷の形態にかかわらず熱融着による修復が有
効であることを示すために，衝撃エネルギーを 1.0，1.5，2.0 J/mm とした．この
小型試験法によれば，E を試験片に与える衝撃エネルギー，b を試験片の幅，w
を試験片の厚さとしたとき，E/bw の値が小型試験片と JIS K7089 本体の試験法
とで同じ場合，小型試験法と JIS 本体の CAI 強度が経験的に一致する 19）．すな
わち，本試験条件（板厚 3 mm，幅 40 mm）に対して 1.5 J/mm の衝撃エネルギー
を与えることは，JIS K7089 の本体に示された試験条件（板厚 5 mm，幅 100 mm
















口ら 5)の研究では，CF/PA6 積層板において PA6 の融点（483 K）以上の温度であ











 本研究では，2 章および 3 章で示した Kimpara ら 6)の提案した治具をもちいて





位制御下で試験中の荷重を測定した．ここで試験速度は，JIS K70893)に準拠し 1 
mm/min とした．また，試験中の試験片の座屈挙動を測定するために，試験片の
両側面から 10 mm 内側，ゲージ間中央の荷重方向にひずみゲージを表裏 2 枚ず
つ貼った． 













Fig. 4.1 に，衝撃エネルギーを負荷された Thick-ply および Thin-ply 試験片の，
代表的な超音波探傷結果を示す．これらの図から，内部損傷の投影面積は，衝
撃エネルギーの増加とともに増大していることがわかる．特に，1.5 J/mm と 2.0 
J/mm の Thick-ply，ならびに 2.0 J/mm の Thin-ply 試験片では，内部損傷の投影面
積が衝撃試験機の治具の円孔（ϕ30 mm）よりも大きい．ここで，2.0 J/mm の





以降では，特に 2.0 J/mm の試験片の破壊形態について詳細に述べるが，Table 4.1
に全ての試験条件における内部損傷と試験片表面の損傷形態をまとめて示す．
Thick-ply の 1.0，1.5 J/mm の試験片に関しては多層に渡る層間はく離が生じ，打
痕背面に繊維破断が生じていないのに対して，Thin-ply の 1.0，1.5 J/mm の試験
片では板厚中央一層に小さな層間はく離が生じ，特に 1.5 J/mm からは打痕背面
に繊維破断が見られるようになるのが特徴である．これらのような Thick-ply お
よび Thin-ply の破壊形態は，3 章で述べたものと一致する． 
Fig. 4.2a および Fig. 4.2b に，2.0 J/mm を負荷された Thick-ply の代表的な試験




る．Fig. 4.2c および Fig. 4.2d に，代表的な断面観察の結果を示す．この試験片で
は 5 本の層間はく離と 1 本の層内樹脂割れが確認できる．このような打痕背面
に繊維破断を生じず，層内樹脂割れをともなう複数の層間にはく離が散見され
る破壊形態は，Table 4.1 に示すように Thick-ply の 1.0，1.5 J/mm の場合と共通で
ある． 
Fig. 4.3a および Fig. 4.3b に，2.0 J/mm を負荷された Thin-ply の，内部損傷が小
さい場合の試験片表面を示す．この試験片では，打痕側に座屈痕，打痕背面に




に Thin-ply の 1.5 J/mm の場合と共通である． 
Fig. 4.4a および Fig. 4.4b に，2.0 J/mm を負荷された Thin-ply の，内部損傷が大
きく拡大した試験片表面を示す．この試験片では，試験片表面には繊維破断が
見られなかった．Fig. 4.4c および Fig. 4.4d に，断面観察の結果を示す．板厚方向
中央に長い層間はく離が生じている．このような破壊形態は Table 4.1 に示すよ







以上のように，2.0 J/mm を負荷された Thick-ply 試験片では 1 種類の，Thin-ply






















1.0 Multi-layer < GL Fiber buckling -
1.5 Multi-layer > GL Fiber buckling -
2.0 Multi-layer > GL Fiber buckling - / Matrix crack
1.0 Single layer < GL - -
1.5 Single layer < GL Fiber buckling - / Fiber breakage


























Fig. 4.1: Typical image obtained by ultrasonic inspection of internal damage, shown as a 








Fig. 4.2: Typical surface and cross-section of specimen for Thick-ply laminates 
subjected to impact energy of 2.0 J/mm: Fig. 4.3a and 3b show the impact side and 
backside surface. Fig. 4.3c represents cross-sectional observation of specimen. Fig 3d is 
the enlargement of dashed box in Fig. 4.3c. Fig. 4.3c’and Fig. 4.3d’ are schematic 







Fig. 4.3: Typical surface and cross-section of specimen with fiber breakage for Thin-ply 
laminates subjected to impact energy of 2.0 J/mm: Fig. 4.3a and 3b show the impact 
side and backside surface. Fig. 4.4c represents cross-sectional observation of specimen 








Fig. 4.4: Typical surface and cross-section of specimen with no fiber breakage for 
Thin-ply laminates subjected to impact energy of 2.0 J/mm: Fig. 4.4a and 4b show the 
impact side and backside surface. Fig. 4.4c represents cross-sectional observation of 
specimen after impact. Fig 4.4d is the enlargement of dashed box in Fig. 4.4c. Fig. 4.4c’ 




















Table 4.2 Results of compression tests and the thickness of specimen before and after 
TFB. 
Before impact After TFB*
Intact - 3.149 (0.015) - 460 (7.8)
1.0 3.033 (0.049) - 408 (17)
1.5 3.125 (0.034) - 363 (9.4)
2.0 3.118 (0.034) - 313 (45)
1.0 3.019 (0.052) 3.018 (0.053) 459 (7.4)
1.5 3.167 (0.019) 3.163 (0.018) 459 (18)
2.0 3.091 (0.041) 3.090 (0.043) 432 (25)
Intact - 3.069 (0.026) - 524 (19)
1.0 2.913 (0.073) - 438 (34)
1.5 3.008 (0.017) - 369 (14)
2.0 2.959 (0.059) - 335 (26)
1.0 2.956 (0.064) 2.961 (0.066) 535 (36)
1.5 3.024 (0.022) 3.024 (0.026) 504 (36)
2.0 2.959 (0.063) 2.964 (0.061) 465 (91)
* Thermal Fusion Bonding


























Fig. 4.5: Repair of internal impact damage in Thick-ply laminates subjected to impact 
energy of 2.0 J/mm by TFB; multi-layer delaminations in thickness direction is shown 
as a warm color in image a and b obtained by ultrasonic inspection. The internal damage 







Fig. 4.6: Repair of internal impact damage in Thin-ply laminates subjected to impact 
energy of 2.0 J/mm by TFB; single layer delamination in thickness direction is shown as 
a warm color in image a and b obtained by ultrasonic inspection. The internal damage 









4.3.3.1 CAI 強度と CAR_TFB 強度の比較 
 
Table 4.2 に圧縮試験で得られた各条件での試験片の強度の平均値を示す．
また，CAI 強度および CAR_TFB 強度の平均値の対比を，Fig. 4.7a および Fig. 





CAR_TFB 強度は，CAI 強度を上回り，少なくとも 1.5 J/mm までは健全材の強
度とほぼ同等まで回復している．以降では，2.0 J/mm の Thick-ply および
Thin-ply における CAR_TFB 強度の低下の原因について，それらの破壊形態と
合わせて検討する．なお，Thick-ply の 1.5 J/mm と 2.0 J/mm，Thin-ply の 2.0 J/mm
では，内部損傷がゲージ間隔（20 mm）よりも大きく，それを超える部分は圧
縮試験の治具によって面外方向の変形を拘束されている．このため，これら
の試験片の CAI 強度は，実際にはより低い可能性がある． 
   
(a) Thick-ply laminates            (b) Thin-ply laminates 
 
Fig. 4.7: CAI and CAR_TFB strength in average comparing with the strength of intact 








た試験片と，Fig. 4.1 の超音波探傷結果で使用した試験片は同一のものである． 
Fig. 4.8 の左列から，すべての Thick-ply における CAR_TFB 試験において，









ここで Fig. 4.9a および Fig. 4.9b に，1.0 J/mm および 2.0 J/mm の油圧式サー
ボ試験機のクロスヘッドの変位とひずみの関係を示す（1.5 J/mm は割愛する）．
圧縮試験の速度は 1 mm/min であるから，この変位の値は直接時間[min]の値と


















Fig. 4.8: Stress-strain curve of CAR_TFB specimens on compression test: There were 
no data of “Impact-side 2” in Specimen No. 1 with Thin-ply laminates subjected to 







    
(a) 1.0 J/mm                    (b) 2.0 J/mm 
 
Fig. 4.9: Strain-displacement curve of CAR_TFB specimens with Thick-ply laminates 
subjected to impact energy of (a) 1.0 J/mm and (b) 2.0 J/mm in Fig. 4.8: The value of 
displacement [mm] was equal to the value of time [min] during the test because the 




4.3.3.3 Thin-ply の CAR_TFB 強度とその破壊形態 
 
2.0 J/mmを負荷されたThin-plyのCAR_TFB試験片に関しては明らかに最大
値（565 MPa）と最小値（389 MPa）の差が大きい．ここで Table 4.3 に，2.0 J/mm
を与えた Thin-ply 試験片の打痕背面の繊維破断の有無と圧縮試験の内訳を示






2.0 J/mm を負荷された Thin-ply 試験片に関して，Fig. 4.10a および Fig. 4.10b
  
89
に圧縮試験後の試験片の様子を示す．No.1 では，Fig. 4.10a のように打痕を通
るように幅方向に進展したき裂が観察された．一方，No.3 では Fig. 4.10b のよ
うに端部での破壊が観察された．これは健全材でもよく見られる破壊形態で
ある．ここで，Fig. 4.8 の右列に，Thin-ply における各衝撃エネルギー条件で
の応力-ひずみ線図を示す．Fig. 4.8 の右列および Table 4.3 から，2.0 J/mm を負







Table 4.3 Compressive strength and buckling stress of specimens with Thin-ply 
laminates subjected to impact energy of 2.0 J/mm with/without fiber breakage on the 














1 Fiber breakage 384 389
2 Fiber breakage 439 441


























Fig. 4.10: Fracture morphologies of specimens with Thin-ply laminates subjected to 
impact energy of 2.0 J/mm after compression test: Photo a and b represent specimen No. 











































4.4 結 言 
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5.1 緒 言 
 
4章によって，熱融着がCFRTP積層板の樹脂破壊に起因する衝撃損傷の修復，
および CAI 強度の回復に対して有効であることが示された．3 章の結果と統合
して考えれば，薄層化 CFRTP 積層板は，層間はく離の減少とそれにともなう CAI
強度向上によって耐衝撃性に優れ，繊維破断を除けば熱融着によって CAI 強度
が回復するため，1 章で示した長期の運用に耐えうる積層板となる可能性がある．
ここで，3 章で得られた CAI 強度と層間はく離の投影面積の関係に，健全材の
強度を書き加えたものを示す（Fig. 5.1）．この図に示すように，薄層化した積層
板のように内部損傷の投影面積が非常に小さい場合（図中の Thin および Thin 








と考えられる．Fig. 5.1 の結果では，Thick-ply では繊維破断は発生せず，Thin-ply





















Fig. 5.1: CAI strength of Thin specimens with small projected damage area which are 







試験片の材料および試験片の作製方法は 3 章および 4 章と同じである．試験
片の材料として，開繊 PA6-CF 一方向セミプレグシート（㈱ミツヤ）をもちいた．
このセミプレグのマトリクスは熱可塑性樹脂であるポリアミド 6（Polyamide 6：
PA6）であり，そのガラス転移温度と融点はそれぞれ約 333 K および 483 K であ
る．強化材の炭素繊維は TR50S（三菱レイヨン㈱）である．また，セミプレグ
の厚さおよび繊維体積含有率は,それぞれ 0.043 mm および 54%である． 
本研究では，層厚約 0.04 mm の[0/90]18S の積層板（Thin-ply），および層厚約
0.12 mm の[03/903]6Sの積層板（Thick-ply）を，ホットプレス成形にて作製した．
成形圧力は前者を 2 MPa，後者を 1MPa とした．ホットプレスの温度を常温から
553 K まで昇温し，その状態を 2 時間保持した．最後に，圧力を保持したまま 6
時間徐冷した．圧縮試験にもちいるすべての試験片寸法は，長さ（0°方向），幅
（90°方向），厚さをそれぞれ約 120 mm，40 mm，3 mm とした．なお，すべての




試験片に対する衝撃試験は，2，3，4 章と同様に JIS K7089 の小型試験法 3)に
準拠しておこなった．本章では，試験片表面の繊維破断による圧縮特性への影
響を取り除くために，衝撃エネルギーを 1.0 J/mm と決めた．このエネルギーで
は Thin-ply，Thick-ply ともに試験片表面に繊維破断を生じず，かつ内部損傷の
投影面積が小さいことを予備検討から確認した． 
また，Thick-ply の試験片に関しては 1.5 J/mm での衝撃試験もおこなった．こ
れは修復後の残留圧縮強度に影響をおよぼす内部損傷の長さを実験的に求める
ために，衝撃エネルギー1.0 J/mm を負荷された Thick-ply 試験片と内部損傷長さ













長さ，厚さ方向のメッシュサイズを,それぞれ 0.5 mm，0.4 mm，0.0181 mm とし





















Fig. 5.3: Schematic images of delamination length measured by ultrasonic inspection: 
When delamination occurred at more than one location, as shown in Fig. 5.3b, we 
regarded the distance between the ends of the delamination areas through the dent as the 










1. アニーリング：ガラス転移点（333 K）以上かつ融点（483 K）未満での樹脂
の軟化を利用した，面外変形による曲げの残留応力の緩和をおこなう修復試
験である．衝撃試験後の試験片を常温から PA6 のガラス転移点と融点との間





























































その場観察には 1.5 J/mm の衝撃エネルギーを与えた Thick-ply 積層板をもちいた．
衝撃試験後，打痕の中央を通るように長手方向に試験片を切断し，断面に内部









Fig. 5.5: Setup of in situ observation test; CF/PA6 laminates heated in a thermostatic 
chamber were compressed by rods and the internal damage was observed using an 










試験中の荷重を測定した．ここで試験速度は，JIS K70893)に準拠し 1 mm/min と
した．また，試験中の試験片の座屈挙動を測定するために，ひずみゲージを試




をまとめた一覧を，Table 5.1 に示す． 
 
 





[0/90]18S [03/903]6S [J/mm] Temperature [K] Pressure [MPa]
Intact Intact 3 3 - - -
Without
repair
CAI 3 - 1 - -
Annealing CAR_A 3 - 1 373 -










Number of specimens Conditions
Repair
Repair of












Fig. 5.6 に，1.0 J/mm の衝撃エネルギーを負荷された Thin-ply 試験片の，代表
的な超音波探傷結果を示す．また，この結果から得られた内部損傷の長さの平
均値を Table 5.2 に示す． 
Fig. 5.7a および Fig. 5.7b に，1.0 J/mm および 1.5 J/mm の衝撃エネルギーを負
荷された Thick-ply 試験片の，代表的な超音波探傷結果をそれぞれ示す．これら
の図から，内部損傷の 0°方向の長さは明らかに 1.5 J/mm を負荷された試験片
のほうが大きいことがわかる．また，この結果から得られた内部損傷の長さの
平均値を Table 5.2 に示す．なお，以上すべての試験片の表面において打痕背面















Thin-ply - - - - 524 (19) -
Thick-ply - - - - 460 (7.8) -
CAI Thin-ply 1.0 7.2 (6.6) - - 438 (34) -
CAR_A Thin-ply 1.0 2.3 (3.2) 0.10 (0.003) 0.06 (0.009) 514 (17) -
Thin-ply 1.0 0.3 (0.5) 0.08 (0.008) 0.03 (0.006) 505 (51) -
Thick-ply 1.0 8.3 (0.4) 0.08 (0.012) 0.01 (0.007) 468 (12) -
Thick-ply 1.5 17.3 (4.6) 0.12 (0.012) 0.02 (0.009) 425 (34) 405 (22)
























Fig. 5.6: Typical image obtained by ultrasonic inspection of internal damage, shown as a 
warm color and indicated by arrow, in specimen with Thin-ply laminates subjected to 





Fig. 5.7: Images obtained by ultrasonic inspection of internal impact damage, shown as 
a warm color; image a and b show specimens with Thick-ply laminates subjected to 



























Fig. 5.8: TFB behavior of delamination and transverse crack in CF/PA6 laminates; 
photographs a and b represent before and after TFB, respectively. Photograph c 










 Table 5.2 に，アニーリング後（CAR_A）の Thin-ply 試験片の修復後の内部損
傷長さおよび修復前後の面外変形量の平均値を示す．アニーリングのみの修復
条件では面外方向から圧力を加えなかったが，面外変形量が 0.1 mm から 0.06 











に，衝撃エネルギー1.5 J/mm を負荷された Thick-ply 試験片の，修復前後の表面
の打痕をそれぞれ示す．ここで，Fig. 5.9a および Fig. 5.9b は修復前の打痕とその
背面を，Fig. 5.9c および Fig. 5.9d は修復後の打痕とその背面を示した．Fig. 5.9a
および Fig. 5.9c から，試験片表面の打痕近傍に座屈痕があるものの打痕背面の
繊維破断は存在しなかった．なお，試験片内部においては少なくとも 3 章でお
こなった同一条件下の断面観察からは繊維破断は観察されていない． 
Thin-ply に関して，CAR_D 試験片の面外変形量の減少量は CAR_A 試験片の
それよりも大きいことがわかる：前者は 0.08 mm から 0.03 mm，後者は 0.10 mm














Fig. 5.9: Repaired dent on specimen surface; photographs a and b represent impact-side 
and backside of specimen surface before repairing only dent, respectively. Photographs 











Table 5.2 に，Thin-ply 試験片の熱融着による修復後（CAR_TFB）の内部損傷
長さおよび修復前後の面外変形量の平均値をそれぞれ示す．修復後の試験片で










Fig. 5.10: Repair of internal impact damage by TFB; internal damage is shown as a 
warm color in image a obtained by ultrasonic inspection. The internal damage 










5.3.6 圧縮試験  
 
Table 5.2 および Fig. 5.11 に，圧縮試験から得られたすべての試験片の圧縮強
度の平均値を示す．また，破壊前に座屈挙動を示したものについては座屈時の
圧縮応力の平均値も併記する． 
Fig. 5.12 に代表されるように，Thin-ply 積層板をもちいた CAI 試験では，すべ
ての試験片は座屈挙動を示さずに破壊した．CAI 強度は健全材の強度より約 1
割低かった．3 章での 1.5 J/mm の衝撃を与えた Thin-ply 積層板の結果では，CAI
強度が健全材の強度より 30%低かったが，本章では与えたエネルギーが小さく，
またゲージ間隔が短いことから，3 章の 1.5 J/mm の結果より CAI 強度が高かっ
たのは妥当であると考えられる． 
Thin-ply 積層板をもちいた CAR_A 試験では，すべての試験片は座屈挙動を示
さずに破壊した．残留圧縮強度の平均値 514 MPa は，Intact 試験片の強度 524 MPa
とほぼ同等であり，CAI 試験の強度 438 MPa より約 1 割高かった． 
1.0 J/mm の衝撃エネルギーを負荷された，Thin-ply をもちいた CAR_D 試験片
もすべて座屈挙動を示さずに破壊した．その CAR_D 試験の強度 505 MPa は，健
全材の強度 524 MPa とほぼ同等であり，CAI 試験の強度 438 MPa より約 1 割高
かった．Thick-ply 積層板をもちいた CAR_D 試験では，1.0 J/mm の衝撃エネル
ギーを負荷された試験片は座屈挙動を示さずに破壊し，残留圧縮強度 468 MPa
は健全材の強度 460 MPa とほぼ同等であった．一方，1.5 J/mm の衝撃エネルギ
ーを負荷された試験片は Fig. 5.13 に示すように，破壊直前に 405 MPa で座屈挙
動を示し，残留圧縮強度 425 MPa は Intact 試験片の強度 460 MPa より約 1 割低
かった．ここで Fig. 5.14 に圧縮試験後の CAR_D 試験片の外観を示す．CAI の試
験後の外観は割愛するが，CAI，CAR_D ともに損傷はゲージ間の中央を通って
発生した． 
Thin-ply 積層板をもちいた CAR_TFB 試験では，すべての試験片は座屈挙動を
示さずに破壊した．残留圧縮強度 535 MPa は健全材の強度 524 MPa とほぼ同等
であり，CAI 試験の強度 438 MPa よりも約 2 割高かった． 













Fig. 5.12: Typical stress-strain curves of CAI specimen with Thin-ply laminate 





Fig. 5.13: Typical stress-strain curves of CAR_D specimen with Thick-ply laminate 





Fig. 5.14: CAR_D specimen after compression test: Fracture through impact point along 






Thin-ply 積層板をもちいた CAI 試験片と，CAR_A および CAR_D 試験片との
圧縮強度への影響の因子の違いは，5.2.3 の修復条件の違いからわかるように面
外変形量の変化および衝撃による曲げの残留応力の変化の有無である．面外変
形量の変化に関して，CAR_A 試験片（残留圧縮強度 514 MPa，面外変形量：修
復前 0.10mm，修復後 0.06 mm）および CAR_D 試験片（残留圧縮強度 505 MPa，
面外変形量：修復前 0.08mm，修復後 0.03 mm）は，明らかに修復前よりも面外
変形量が減少している（Table 5.2）．このため損傷部での座屈が励起されなくな


























Table 5.2 に示すように，Thick-ply 積層板をもちいた CAR_D 試験において，衝


























































Fig. 5.15. Relation between delamination length and compressive strength of Thick-ply 
laminates; solid and dashed lines represent the intact strength of the laminates and the 
curve fit to the data plots of compressive stress, respectively. The intersection of these 
lines was the experimental threshold delamination length for which repair of the only 










5.4 結 言 
 
本章では，衝撃損傷を有する CF/PA6 直交積層板に対して加熱と圧縮をほどこ
すことで，積層板の CAI 強度の回復を試みた．その結果以下の知見が得られた． 
 
1. 1.0 J/mm の衝撃エネルギーを負荷された，微小な内部損傷を有する薄層化
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進展に与える影響を CFRTS および CFRTP の両者において議論し，その上で衝
撃を受けた CFRTP に対して熱融着をおこないその有効性を示した．また，薄層
































































超音波探傷には 3D 超音波検査装置（東芝㈱，Matrixeye（64ch タイプ））をもち
いた．また，データの可視化には専用の解析ソフト（東芝プラントシステム㈱，
MosCscan Ver. 1.2）をもちいた．このとき，サンプリング周波数を 80 MHz，供
試体の幅，長さ，厚さ方向のメッシュサイズを,それぞれ 0.5 mm，0.4 mm，0.0181 
mm とした．また，断面観察の試験片には，積層板の小片を樹脂に包埋したのち，
自動研磨装置（Struers，TegraPol-15 および TegraForce-1）と 1 m の粒径を持つ
ダイヤモンドパウダーをもちいて研磨した．観察には，光学顕微鏡（㈱KEYENCE，















るため試験片を作製しやすい上に，SACMA 法の CAI 強度と良い一致を示す．




薄層化 CF/PA6 直交積層板（3～5 章で取り扱う Thin-ply と同じ）の試験片をも
ちいて，ゲージ長を決定するための予備検討をおこなった．一例として，試験
片の幅を 40 mm，ゲージ長 20 mm とした場合の応力ひずみ曲線を Fig. B.1 に示
す．なお，試験片にはゲージ間の表面に 2 枚，裏側に 2 枚のひずみゲージを貼
り付け，試験片の座屈挙動を測定できるようにした．また，試験片本数は 5 本
とした．試験機および試験速度は，2.4 節に示す CAI 試験と同様である．ゲージ
間 20 mm の試験片では，表裏のひずみが試験片の破壊まで単調に増加している
ことから，グローバルバックリングを生じなかったと考えられる． 




恐れがある．よって，30 mm 以上のゲージ間の長さが必要である．Fig. B.2 に，
幅 40 mm，ゲージ間 30 mm の試験片を圧縮した際の応力ひずみ曲線を示す．ゲ
  
124
ージ間 30mm の試験片では，破壊直前に表側のひずみ（Back side 1 および Back 
side 2）が減少に転じていることから，グローバルバックリングが発生したと考
えられる．しかし，ゲージ間 30 mm の場合，ゲージ間長さ 20 mm の圧縮強度と













































































験片に加わる圧力が 2 MPa になるように荷重を制御しながら試験片温度を 483 
K まで上昇させ，この状態を 1 時間保持した．圧縮荷重が一定になったのを確
認した後，試験片に加わる圧力を 4 MPa とし，ここでロッドの位置を固定した．




Fig.C.1: Schematic image inside the heat bath and setup of specimen 
 
本実験により得られた，時間経過による試験片温度および試験片に加わる圧
力の変化の代表的なグラフを Fig. C.2 に示す．ここで，試験片に加わる圧力は測
定された荷重を試験片の面積で除して求めた．また，Fig. C.2 中の Thin-ply にお
ける(a)～(e)の各点の試験片端面の観察画像を Fig. C.3 に示す． 























Fig. C.2: Fluctuation of pressure due to rising temperature: Type A represents Thin-ply 
and Thick-ply laminates which have 0.04mm and 0.08 mm in ply thickness and have 
[0/90]6S and [02/902]3S in stacking sequence, respectively. Both specimens rising 
pressure at least 485 K. 
 
 
Fig. C.3: Photos of the specimen Type A taken at each point (a) ~ (e) in Fig.2 and area 







Thin-ply および Thick-ply の圧力変動の線を比較すると，特に繊維および樹脂
が流出する温度が低くなっている傾向にあることがわかる．3 章以降でもちいる

























じ厚さのもの）と共に金型に挟み込み，常温から加圧した状態で 373 K まで
昇温し，5 分間その状態を保持した．圧力は Thick-ply では 1 MPa, Thin-ply で
















温度を 483 K まで昇温し，15 分その条件を保持した．この時の圧力条件は 1）
と同じである．この後，圧力を保持したまま徐冷する． 
 
熱融着の温度に関しては PA6 の融点である 483 K でおこなった．過熱すると樹
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